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要!提出一种基于
;

形多项式曲线压气机过渡段造型方法
*

该方法将过渡段造型归结为内壁
;

形曲

线拐点位置%面积分布率曲线极值和极值点位置
!

个几何控制因素
*

并采用此方法构造了一系列压气机过渡

段%并针对这些过渡段进行三维数值模拟
*

结果表明#面积分布率曲线极值是影响过渡段性能最重要的因素&

可以通过调整面积分布率极值来控制过渡段最大面积处相对马赫数%减小外壁气流附面层厚度及支板形成

的低压尾迹区%从而最大程度降低过渡段总压损失&同时%配合变化较陡的内壁造型和合理的面积分布率极值

点位置%可以改善外壁形状%抑制附面层变厚
*

对于所研究的过渡段%内壁相对拐点位置为
"<%0

%面积分布率

极值点相对位置为
"<$"

%相对马赫数为
"<#&

时%总压损失最小
*

关
"

键
"

词!过渡段&流路造型&

;

形多项式曲线&总压损失&数值模拟
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大涵道比涡扇发动机是现代民用航空发动机

的主流
*

随着涵道比的进一步增大%低压压气机出

口和高压压气机进口之间的过渡段径向跨度也在

逐渐增加
*

压气机过渡段的重要性随之显现
*

而

且%过渡段轴向尺寸的减小有利于缩短低压转子

的长度%增加其刚性
*

此外%设计点敏感性分析表

明#

"<"%

的过渡段总压损失将带来约
"<1̂

的耗

油率增加'

%

(

*

综上分析%大转折高总压恢复是压气

机过渡段设计的发展方向
*

_PR6Y

等'

$

(的研究结果表明%过渡段长度的缩

短会增大过渡段内损失)降低其性能
*

因此在尽可

能短的长度内实现有效地气流转折就成为过渡段

造型研究的关键
*

文献'

!

(采用响应面优化法控制

1

个变量%用两条傅里叶级数曲线对原通道内壁

和通道高度曲线进行叠加造型%并通过气动模拟

得到最终的优化方案
*HM68-

等'

1

(使用
%%

个变

量%通过遗传算法优化通道中心线和面积分布率

曲线%使过渡段损失降低
*

国内院校也开展了压气

机过渡段的相关研究'

&/0

(

*

文献'

&

(引入半程落差

比和控制点面积比概念控制过渡段壁面造型%并

得出面积分布率曲线先增大后减小的分布趋势可

以更好的降低损失的结论%文献'

!/1

(中也都证明

了这一结论
*

大量的研究表明%通过设计过渡段内

外壁面可以直接而有效地控制过渡段的损失%但

是由于影响内外壁面造型的因素较多%缺乏有效

地描述方式%很难将过渡段的几何特征与气动性

能进行有效的关联
*

本文通过构造高阶多项式的几何造型方法%

引入
;

型内壁多项式曲线相对拐点位置)过渡段

面积分布率曲线极值及其相对位置
!

个几何参数

控制过渡段几何形状%实现过渡段的流路几何造

型%并通过三维数值模拟%分析这
!

个几何参数对

过渡段性能的影响%为工程设计提供参考
*

实际的过渡段造型中%长高比和支板形状也

是不可忽略的两个重要因素
*

本文在给定长高比

的情况下%将过渡段的长度及径向跨度进行了无

量纲处理%并选用统一的支板叶型%以便着重分析

内外壁造型对过渡段性能的影响
*

;

"

<

形过渡段几何造型

在给定过渡段进出口相对位置和斜率后%过

渡段流路造型可以通过构造内壁面和面积分布率

两条曲线完成
*

;=;

"

内壁面曲线造型

因为壁面的凹凸曲率会直接对边界层的发展

起到促进或抑制作用'

2/%"

(

%所以本文根据过渡段

的流动特点%选择更容易产生气流分离的过渡段

内壁作为几何造型基准%以便更加直接有效的控

制整个过渡段的流动特征
*

设过渡段内壁面曲线起点为!

"

%

"

"%终点为

!

%

%

%

"%根据其几何特征确定曲线约束条件如下#

!

!

"

"

"

"

!

%

"

!

!

%

"

"

%

!

$

"

""

为了保证上下游气流通道的连续%进出口的

斜率也需要满足以下约束条件#

!

#

!

"

"

"

$

6.

!

!

"

式中
$

6.

表示曲线进口斜率
*

!

#

!

%

"

"

"

!

1

"

""

当过渡段的长高比发生变化时%只需改变式

!

%

"

!

式!

1

"的约束条件即可
*

显然%在给定式!

%

"

!

式!

1

"的过渡段进出口

几何位置和斜率之后%相对拐点位置是控制内壁

面曲线凸凹性的唯一几何参数%即

#

%

J $

!

"

%

%

"

"

使得
"

!

&

!

%

J

"

"

"

!

&

"

式中
%

J

表示
;

形曲线的相对拐点位置
*

采用文献'

%%/%$

(介绍的多项式构造方法建

立过渡段内壁
;

形曲线
*

选择具有代表性的
1

条

曲线%

%

J

分别等于
>"<%1

%

"<"$

%

"<%#

%

"<%0*

其中

>"<%1

表示曲线的拐点出现在进口之前相对于

过渡段长度
%1̂

处%

"<"$

表示拐点位于过渡段进

口处附近%

"<%#

和
"<%0

表示拐点出现在进口后

相对于过渡段长度
%#̂

和
%0̂

处%内壁造型示意

图如图
%

所示
*

;=>

"

面积分布率曲线造型

图
$

给出了本文所研究的过渡段通道原始造

型的几何结构示意图
*

由于受到支板的堵塞效应%

实际通道面积会小于环形通道面积%为了便于表

&%1%
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过渡段内壁几何造型

\6

J

*%

"

;4MCL7R64Q67

J

P7L(N6..CPO7))4-PSC8

图
$

"

原始造型过渡段结构示意图

\6

J

*$

"

;4MCL7R64Q67

J

P7L(N(P6

J

6.7)

J

((8C.C458RP-4R-PC

述%下文中提到的面积分布率曲线都是指环形通

道面积
*

通常控制环形的过渡段面积分布率都是先增

大后减小%以达到使气流先减速后加速来抑制流

动的分离
*

将两条
;

形曲线进行函数变换及拼接

就可以构造出面积分布率曲线
*

因为面积分布率

曲线同样受到式!

%

"

!

式!

1

"的进出口条件约束%

所以选择曲线的极值和极值点相对位置即可控制

面积分布率曲线
*

为更直接地表示极值对速度的影响效果%本

文引入相对马赫数
'(

PC

来表示面积分布率曲线

的极值变化情况
*

相对马赫数定义为极值点处马

赫数与过渡段进口马赫数之比
*

本文考察的极值

点处相对马赫数分别为
"<#"

%

"<#&

%

"<:"

%

"<:&

%

"<0"

%

"<0&

等
#

种情况
*

引入相对位置%

)

表示极

值点处位置较原造型位置的偏移百分比
*

本文考

察的极值点相对位置分别为
>"<%

%

"

%

"<%

%

"<$

%

"<!

%

"<1

等
#

种情况
*

图
!

选取了原始造型%极值

点相对马赫数
"<0

!

>"<%

!

"<0

")相对位置前移

"<%

%极值点相对马赫数
"<:

!

"<%

!

"<:

")相对位

置后移
"<$

%极值点相对马赫数
"<#

!

"<1

!

"<#

")

相对位置后移
"<1

等
1

条面积分布率曲线作为

示意
*

图
!

"

不同面积分布率曲线示意图

\6

J

*!

"

;4MCL7R64Q67

J

P7L(N7PC7Q68RP6V-R6(.4-PSC8

;=?

"

其他几何造型

在给定过渡段内壁面曲线和面积分布率曲线

之后%过渡段的外壁造型就完全确定下来
*

外壁造

型公式如下#

*

(-R

!

)

"

"

'

"

*

$

6.

!

)

"

+

,

!

)

"($槡 "

!

#

"

式中
)

表示轴向位置%

*

6.

!

)

"和
*

(-R

!

)

"分别表示轴

向位置
)

对应的过渡段内外壁半径%

,

!

)

"表示轴

向位置
)

对应的环形通道面积
*

过渡段通道中设定
%$

个支板%支板选择

+=D=""%$

标准叶型'

%!

(

%预旋角为
"*

参照原始

造型支板尺寸%由给定的前缘和尾缘确定支板展

向造型并通过线性外插保证支板同过渡段内外壁

接合
*

#%1%
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"

数值模拟方法

数值计算使用商用软件
+@[FD=

%求解选

择定常三维雷诺时均
+7S6CP/;R(5C8

方程%湍流模

型为
$-

!

两方程模型'

%1/%&

(

%空间离散采用中心差

分格式%时间推进采用四阶
-̀.

J

C/a-RR7

法%并结

合多重网格法)当地时间步长和隐式残差光顺方

法来提高计算效率%缩短计算时间'

%#

(

*

为使气流充分发展%计算区域分别向上下游

沿流线延长一个过渡段长度'

#

(

%使用结构化网格%

计算区域网格总数约为
0"

万%图
1

给出了原始造

型过渡段的计算区域和表面网格示意图
*

图
1

"

原始造型过渡段计算区域及表面网格

\6

J

*1

"

D7)4-)7RCQ(L76.7.Q8-PN74CLC8M(N

(P6

J

6.7)

J

((8C.C45

工质选择理想气体
*

进口边界给定进口总压)

总温和进气角%出口边界限定质量流量
*

选择绝热

无滑移壁面条件
*

数值模拟使用了平均进出口条

件%未考虑上游低压压气机和下游高压压气机的

对过渡段进出口流场压力分布的影响
*

本文选择
1

种不同拐点相对位置的内壁造型

曲线%

#

种极值点相对马赫数以及
#

种极值点相

对位置组合的面积分布率曲线%包括原始造型共

计
%1&

种情况的全因子设计进行研究
*

采用总压

损失系数
.

9

衡量不同造型过渡段的性能
*

总压损

失系数定义如下#

.

9

"

!

/

&

6.

0

/

&

(-R

"$

/

&

6.

!

:

"

式中
/

&

6.

和
/

&

(-R

分别表示过渡段实际进口和出口

的总压
*

?

"

计算结果及分析

?=;

"

面积分布率对过渡段性能的影响

首先%以内壁拐点相对位置
"<%0

的一组过渡

段为例%分析面积分布率曲线对性能的影响
*

图
&

给出了不同面积分布率曲线的过渡段总压损失变

化规律的曲面图
*

图中横坐标表示面积分布率极

值点的相对位置&纵坐标表示面积分布率极值点

的相对马赫数%相对马赫数越低意味着面积分布

率的极值越大
*

显然%存在着合理的面积分布率极

值区!图中深色阴影部分"使得过渡段总压损失最

小
*

以下将结合图
#

)图
:

进行详细的分析
*

图
&

"

不同面积分布律过渡段总压损失系数分布图

\6

J

*&

"

?(R7)

9

PC88-PC)(884(CNN646C.R(NC74M

7PC7Q68RP6V-R6(.

图
#

选取了内壁拐点相对位置
"<%0

的过渡

段造型中具有代表性的
&

种过渡段造型
*

从图
#

!

7

"的周向平均中子午面总压云图可以观察到%标

号
"<$"

!

"<#&

的造型面积分布率极值最大%根据

流量连续和伯努利方程可知%当流道扩张时%气流

速度降低%静压增大%这使得气流在沿外壁流动

时%沿流动方向静压增大%气流流动受到阻碍%损

失增加
*

同时较大的面积分布率极值在外壁处产

生明显的突起%在突起区域的壁面转折较大%流经

壁面的气流向突起区域转折时%附面层表面的切

应力受到曲率而不是湍流尺度的影响%因此较大

的曲率导致附面层表层压力减小%无法有效遏制

附面层增厚'

2/%"

(

*

结合图
:

!

7

"可以看到其出现较

大的逆压梯度%附面层增厚导致总压损失
*

随着相

对马赫数的增加!从
"<$"

!

"<#&

到
"<$"

!

"<:&

%

再到
"<$"

!

"<0&

"%面积分布率极值减小%外壁面

趋于光顺%转折曲率减小%转折处压力逐渐恢复%

外壁附近的附面层变薄%过渡段总压损失降低%更

为明显的是随着面积分布率极值的减小%外壁表

面静压峰值也随之降低%结合曲率导致附面层外

层压力减小以及流道面积扩张导致气流整体静压

上升的影响%同外壁静压分布先减小后增大的趋

势相吻合&同时在图
:

!

V

"中%相对马赫数的增加

使得内壁的逆压梯度得到改善%气流克服逆压梯

度流动的情况得到缓解%损失得以降低
*

但是从图

&

!

V

"中可以观察到%随着面积分布率极值的减

小%支板产生的尾迹区逐渐增大%总压损失相应升

高
*

从图
:

!

4

"进行分析%随着最大面积处相对马

赫数的增加%支板叶片静压下降%导致压力回收能

:%1%
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周向平均中子午面及出口总压云图
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图
:

"

不同表面处静压分布

\6

J

*:

"

;R7R64

9

PC88-PCQ68RP6V-R6(.87RQ6NNCPC.R8-PN74C

力下降%无法有效保证气流平稳的流经叶片表面%

流过支板的气流容易产生尾迹造成总压损失
*

综

合上面的分析表明%较小的面积分布率极值导致

支板附近总压损失增加&较大的面积分布率极值

会导致外壁出现突起%使附面层增厚&选择适当的

面积分布率极值才能降低过渡段的总压损失
*

配合极值点相对位置的变化%可以观察到#在

相同的相对马赫数情况下%随着极值点相对位置

的后移!从
"

!

"<#&

到
"<$"

!

"<#&

%再到
"<1"

!

"<#&

"%外壁趋于光顺%气流转折曲率最大的位置

随之后移同时减小%对附面层外层的影响逐渐减

弱%因此
"<1"

!

"<#&

算例的静压峰值虽然最大%

但是随着峰值的后移%逆压梯度上升速度减缓!图

:

!

7

""%由曲率导致的附面层增厚的情况得到削

弱%其附近的气流流动状况反而得到改善
*

虽然极

值点相对位置对过渡段性能的影响不大%但是却

可以缓解面积分布率极值增大对外壁造型的不利

影响%即在一定程度上拓展了面积分布率极值的

选择范围%因此选择合适的极值点相对位置是有

必要的
*

?=>

"

内壁曲线造型对过渡段性能的影响

图
0

给出了在相同的面积分布率情况下%不

同
;

形内壁曲线拐点相对位置对过渡段性能的影

响
*

从周向平均中子午面总压分布云图可以观察

到%随着内壁曲线拐点相对位置的后移%内壁向内

收缩的趋势加剧受内壁收缩的影响%气流转折加

剧%导致外壁附近附面层压力减小%同时内壁曲线

拐点位置的后移%外壁外凸的情况得到缓解%使其

附面层压力减小的幅度减小%总体使外壁表面逆

压梯度得到缓解%静压分布合理%损失较小&内壁

急速收缩%虽然会使转折处曲率变大%附面层压力

减小%但配合相应的面积扩张%气流静压升高%反

而使算例
"<%#

的逆压梯度分布最为合理%这都有

利于气流充分转折以降低损失
*

但内凹程度不宜

过深%以免引起额外的气流分离'

%:

(

*

国外研究表

明%内壁面气流分离主要发生在气流进入过渡段

后首次由轴向转向偏径向方向处'

%0

(

*

本文所研究

的过渡段气流已经由轴向转折为偏径向方向%所

以内壁的总压损失差别不大
*

在内壁附近气流分

布大致相等的情况下%外壁的气流分离区越小%整

个过渡段的总压损失就越低
*

?=?

"

几何造型对过渡段性能的综合影响

图
%"

给出了全算例的总压损失系数分布三

维曲面图
*

图中%横坐标表示不同内壁拐点相对位

置&第
%

纵坐标表示面积分布率极值点的相对马

赫数&第
$

纵坐标表示面积分布率极值点的相对

位置&竖坐标表示各算例的总压损失系数
*

结合图

0

与上文的分析表明#在不影响内壁附近气流分

布的情况下%收缩剧烈的内壁造型可以减弱外壁

气流分离的产生%进而降低总压损失
*

选择恰当的

2%1%



航
"

空
"

动
"

力
"

学
"

报 第
!"

卷

图
0

"

不同内壁曲线造型过渡段周向平均中子午面总压分布云图
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图
2

"

不同内壁曲线造型过渡段壁面静压分布

\6

J

*2

"

;R7R64

9

PC88-PCQ68RP6V-R6(.87RQ6NNCPC.R8-PN74CO6RMS7P67V)C6..CPO7))

J

C(LCRP

B

极值点相对位置%再通过控制相对马赫数选取恰

当的面积分布率极值%即可实现过渡段造型%并得

到满意的性能
*

对比在本文的所有算例中%过渡段

总压损失最少的是内壁相对拐点位置
"<%0

%极值

点相对马赫数
"<#&

%极值点相对位置
"<$"

的过

渡段%其总压损失系数约为
"<#:̂ *

而原始造型

过渡段!造型相当于内壁相对拐点位置
"<%0

%极

值点相对马赫数
"<0"

%极值点相对位置
"

的过渡

段"的总压损失系数约为
"<2%̂ *

"$1%
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图
%"

"

总压损失系数分布图

\6

J

*%"

"

?(R7)

9

PC88-PC)(884(CNN646C.RQ68RP6V-R6(.

@

"

结
"

论

本文提出了一种基于
;

形多项式曲线的压气

机过渡段的几何造型方法
*

该方法在给定过渡段

进出口相对位置和斜率的情况下%通过构造内壁

面和面积分布率两条曲线实现了压气机过渡段的

流路几何造型
*

其中%内壁
;

形曲线形状由相对拐

点位置控制&面积分布率曲线形状由极值和极值

点位置控制
*

%

"影响过渡段性能最重要的因素是面积分

布率极值%选择合适的极值可以使气流充分减速%

顺畅的流经支板%推迟气流分离位置%减小支板产

生的低压尾迹区%极值适当增大又不至于破坏外

壁造型%避免外壁气流分离%进一步减少过渡段总

压损失
*

面积分布率极值可以通过极值点的相对

马赫数进行控制
*

$

"面积分布率极值点相对位置和内壁拐点

相对位置对总压损失的影响不大
*

但是尽可能靠

后的极值点相对位置和合理的相对拐点位置可以

改善外壁造型%拓展面积分布率曲线极值的选择

范围
*

!

"针对本文给出的过渡段算例的三维数值

模拟表明%合理匹配内壁
;

形曲线拐点位置%面积

分布率曲线极值和极值点位置
!

个几何因素可以

使过渡段的总压损失降低
$2̂

左右
*
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